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大型GEO通信平台主动段力热综合性能分析
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摘 要 : 对于大型高价值卫星，为增强卫星的抗风险能力，在极端温度环境、相较一般发射工作程序有所偏离

的情况下，进行了卫星平台的力热性能分析。分析结果表明：采用 3D舱板的有限元分析模型能够更好地揭示平台

的结构变形；主动段的热变形只占力热综合变形的较少部分，并且随着主动段趋于结束，热变形在力热综合变形的

占比在增加。平台的热分析温度结果为 50.84~−11.89 ℃，未超出卫星的极限温度要求，表明卫星的热性能有一定

保持能力。但是，热耗较大的舱板在给定的较极端边界条件下，分析结果较一般条件下的热平衡试验结果温度高

约 25 ℃。力热综合分析的结构变形结果最大为 1.73 mm，不会危及卫星结构强度，表明卫星平台具有一定结构性

能保持能力，但结构变形的结果已经接近结构局部精度的要求量级，值得关注。
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Thermo-mechanical Deformation Analysis of the Powered-Flight Phase of Large

GEO Communication Plateform
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Abstract: In order to enhance the anti-risk capacity of high-figure large communication satellites，the thermo-

mechanical properties of the satellite platform are analyzed under the extreme thermal environmental conditions and
unusual launching procedure. The results indicate that the adopted finite element analysis model for three-dimensional
（3D）plates can well reveal the structural deformation of the satellite platform. The thermal deformation is only a small
amount of the thermo-mechanical deformation within the powered-flight phase，and the proportion of the thermal
deformation decreases while the proportion of the thermo-mechanical deformation increases with the powered-flight
phase. The temperature obtained by the platform thermal analysis ranges from −11.89 ℃ to 50.84 ℃，which is within
the limit temperature requirement，indicating that the platform can keep operation under the temperature condition.
However，the temperature obtained by the thermal analysis under a given extreme thermal environmental condition is
about 25 ℃ higher than that obtained by the thermal balance test under a general condition. The maximum thermo-

mechanical deformation of the platform is 1.73 mm，which is within the structure strength requirement of the satellite，
indicating that the satellite platform can keep operation under the structure condition. However，it should be noted that
the structural deformation result is near the partial deformation demand of the structure.

Key words: communications satellite； geostationary orbit （GEO） ； powered-flight phase； temperature
distribution；thermo-mechanical deformation；finite element method（FEM）；composite

0 引言
对于高价值的大型卫星，为尽可能确保其发射

成功，有必要对一些可能诱导风险的因素给予必要

的分析研究，为风险规避提供参考。对于发射主动

段的卫星，主要的诱导风险因素有如下 3个方面：

1）发射环境的客观条件；2）研制中的非主要关注

收稿日期：2021⁃01⁃03；修回日期：2021⁃02⁃23
基金项目：大型高轨通信卫星（型号项目）

作者简介：陶家生（1964—），男，博士，研究员，主要研究方向为卫星总体技术、卫星遥感技术。

148



第 39 卷 2022 年第 6 期 陶家生，等：大型 GEO通信平台主动段力热综合性能分析

点；3）研究工具的欠完备。以大型通信卫星为例开

展这些问题的探索研究，以供借鉴。

发射环境的客观条件。发射时发射场局地上

空的大气环流和气象条件，是否有极端现象出现，

如高空大气强对流［1］。

研 制 中 的 次 要 关 注 点 。 如 地 球 同 步 轨 道

（Geostationary Orbit，GEO）大型通信类型卫星的热

分析和热试验，主要是围绕卫星平台为星上设备提

供合适的工作温度环境而展开［2］，或者是针对星上

重要设备或温度敏感设备进行的热分析和热试

验［3-4］。一般情况下注重在轨热环境分析［5］，而认为

大型通信卫星发射的主动段热环境适宜，但对于大

型航天发射任务应该尽可能发掘各种不确定因素，

提高任务可靠性。

研究工具欠完备。大型卫星为了轻量化，大量

采用复合材料，复合材料的采用增加了卫星性能预

示的复杂度［6］。为了提高分析工作的效率，一般采

用壳单元［7-8］，该方法主要反映结构的伸展变形，不

利于对结构翘曲变形的揭示。

研究中的大型通信卫星平台，其在主动段的热

性能研究还涉及运载和有效载荷之间的热交换问

题，使问题变得更为复杂［9-10］。

在卫星发射的主动段，卫星是在力热边界条件

的综合作用下产生结构变形，牵涉到卫星轨道外热

流、复材板等效问题、热管模拟、辐射换热与传导、

星内热源、惯性力、结构的热行为与力行为等诸多

因素，在上述引文中有着专门研究，现试图进行综

合分析［11-12］，并与试验结果相对照。通过研究，为该

类平台的应用提供力热性能方面的借鉴。

１ 大型通信平台的一般性结构与构型
大型GEO通信卫星作为一类重要卫星，在欧洲

主要有 Astrium 平台，为 2012年发射任务研制的

Courtesy of Astrium Satellites（W6A）通信卫星如图

1所示［13］；美国主要有先进技术通信卫星［14］，俄罗斯

主要有快讯 -AM8通信卫星［15］，印度在 2013年发射

的GSAT-6地球同步轨道通信卫星，尺寸为 2.1 m×
2.5 m×4.1 m；中国的通信卫星亚太 -9如图 2所示，

DFH-4 卫 星 平 台 本 体 长 2.63 m、宽 2.10 m、

高 3.60 m，太阳翼展开后跨度为 26 m，东方红 -4增
强平台采用多层通信舱，平台加高 0.6 m，这些大型

通信卫星平台均是长方体构型。大型通信卫星平

台的主要结构普遍采用复合材料，如铝合金蒙皮铝

蜂窝复合材料的南北舱板、碳蒙皮铝蜂窝复合材料

的承力筒以及东西舱板和水平舱板。

2 大型通信平台的有限元建模
国内外大型通信卫星的构型普遍采用长方体

形状，如图 3所示。作为主承力构件的承力筒采用

碳蒙皮铝蜂窝复合材料，承力筒上的对接框采用铝

合金材料，南北舱板采用铝合金蒙皮铝蜂窝复合材

料，东西舱板和水平舱板采用碳蒙皮铝蜂窝复合材

料。复合材料的分析建模较为复杂，一般采用壳单

元，但会带来分析结果的偏差。本文的有限元模型

把舱板作为主要关注对象，采用 3D舱板建模并进

行均质化处理，以便更全面地反映平台结构本身的

变形。热分析中的材料线胀系数见表 1。

图 1 W6A通信卫星

Fig. 1 Illustration of the W6A satellite

图 2 中国的通信卫星亚太-9

Fig. 2 Communication satellite Asia-Pacific-9 of China

图 3 通信卫星有限元模型

Fig. 3 Finite element model of the communications

satellite
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利用上述一般性大型通信卫星的长方体构型，

对通信平台进行有限元建模，如图 3所示。在此模

型中，把通信舱南北板、服务舱板作为主要分析对

象，模型中的太阳翼主要作为热分析中的一个热传

导环节。模型表面按实际卫星的热控措施，在南北

表面搭建二次反射表面镜，其余仓板外表面建有热

控多层。

3 发射主动段的力热边界条件
欲开展大型通信卫星平台的力热综合性能分

析，首先需要研究其力热边界条件。这涉及运载火

箭对有效载荷的要求。对于 GEO轨道的航天运载

工具，国际上有俄罗斯的质子 -M运载火箭、欧洲的

阿里安 -5运载火箭、印度的“地球同步轨道卫星运

载火箭”、日本的 H-2A运载火箭、美国的猎鹰 -9运
载火箭和宇宙神 -5火箭。中国采用 CZ-3B或 CZ-5
运载火箭发射GEO大型通信卫星，整流罩内的通信

卫星模型如图 4所示。发射过程中，卫星与整流罩

之间会有热交换，并导致通信卫星的温度变化。在

某些极端情况下，如在主动段内高空大气的强对

流，会导致发射过程中整流罩温度偏高。在发射过

程中，也可能产生工作程序的偏离，如太阳翼延迟

展开等也会导致通信卫星发射主动段的热边界条

件波动。一个整流罩内表面如图 5所示，主动段温

度阶段性变化情况的时间轴归一化简化曲线。

发射阶段的飞行极限载荷见表 2。在主动飞行

阶段，主要分为 2个阶段：从起飞至抛整流罩飞行阶

段；从抛整流罩至星箭分离飞行阶段。2个阶段的

极限载荷不同，极限载荷值以重力加速度 g的倍数

表示。

4 平台主动段力热综合分析

4.1 从发射至抛整流罩阶段

4.1.1 平台的热分布

按照已建立的通信卫星平台的有限元模型和

整流罩内的热边界条件，通过分析获得的卫星平台

热分布如图 6所示。图 6（a）中的红色太阳翼是卫星

−y向，开有工艺孔的侧板是卫星−x向，图中向上

的方向是卫星+z向。

从发射至抛整流罩阶段的卫星平台热分析结果

如图 6（a）所示，为包含太阳翼的平台热分布状态。图

6（b）略去了太阳翼后的卫星平台主体部分在抛整流

罩时的温度分布情况，太阳翼并非分析中的主要对

象，这是由于太阳翼为大柔性部件且其在轨允许温度

波动范围大。卫星平台表面的吸热系数、各部件的表

面热参数和卫星内部热源分布及其大小等决定了平

台的温度情况。图 6（b）的最高温度为 30.68 ℃，出现

在服务舱仪器板上 ，其他卫星表面绝大部分为

20.00 ℃。图 6（a）的太阳翼表面温度高于平台其他外

表温度，太阳翼表面温度约为 23.00 ℃，这是由于太阳

翼外露表面不设热控多层。图 6（b）中，由于西舱板上

表 1 主要结构材料的线胀系数

Tab. 1 Linear expansion coefficients of the main

structural materials

序号

1
2
3

材料

铝合金

碳纤维板

对接框铝合金

线胀系数×10-6/(°)
23.8
−1.2
23.8

图 4 整流罩内的通信卫星

Fig. 4 Communication satellite inside the fairing

图 5 整流罩内温度简化曲线

Fig. 5 Simplified temperature curve inside the fairing

表 2 主动段极限载荷

Tab. 2 Limit load of the powered-flight phase

轨道段

抛罩前

星箭分离前

纵向载荷/g
6.1
3.7

横向载荷/g
1.0
1.0
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的 6处工艺孔处材料的热惯性小，其温度比其他舱板

外表面的温度略高，其温度约为 22.00 ℃。

4.1.2 平台的热变形

在上述通信卫星平台的热分析结果基础上，采

用有限元分析方法，进一步对平台的热变形进行分

析，获得结果如图 7所示。

由图可知，卫星平台的最大变形发生在服务舱仪

器板上，这与平台热分布情况相符，在平台的热分析

中温度最高处，其结果热变形同样大，变形量为

0.185 mm。由图 7中卫星平台热变形图可知，平台舱

板的翘曲反映了在分析中采用 3D舱板的效果。

4.1.3 抛罩前平台力热综合变形分析

在通信卫星平台有限元模型上，同时加载抛罩

时的平台热分布和抛罩前的主动段极限载荷，z向载

荷为 6.1 g、y向载荷为 1.0 g，分析得到抛罩前卫星平

台的力热综合变形如图 8所示。图中卫星平台最大

变形发生在西板上，变形量为 1.73 mm，主要是由于

西板的结构开了工艺孔导致变弱。但该变形量不影

响卫星结构工作性能，可以接受。较抛罩时的平台

热变形和平台力热综合变形，两者的变形状态和最

大变形位置完全不同。仅从最大变形量的角度比

较，最大热变形量占力热综合最大变形量的 1/10，
表明在抛罩前卫星平台的变形主要是外力作用产

生的变形，热变形占比较小。

抛罩前卫星平台的服务舱板力热综合变形如

图 9所示，最大变形为 0.548 mm，不会危及结构强

度，但相对结构板局部平面度要求来说，已经有超

差的可能。

图 6 抛罩时的平台热分布

Fig. 6 Temperature distribution of the platform when the

fairing is being thrown

图 7 抛罩时的平台热变形

Fig. 7 Thermal deformation of the platform when the

fairing is being thrown

图 8 抛罩时的平台力热综合变形

Fig. 8 Thermo-mechanical deformation of the platform

when the fairing is being thrown

图 9 抛罩时的服务舱板力热综合变形

Fig. 9 Thermo-mechanical deformation of the service

module plate when the fairing is being thrown
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抛罩前卫星平台的通信舱板力热综合变形如

图 10所示，最大变形为 1.018 mm，该变形量不会危

及结构强度，但相对结构板局部平面度要求来说，

需要引起重视。

4.2 从抛整流罩至星箭分离阶段

4.2.1 平台的热分布

从抛整流罩时刻起，卫星平台的外表面即面向

冷空间，也受到地球的反照。这与抛罩前的平台热

边界条件完全不同。在星箭分离前平台的热分布

如图 11所示，图 11（a）是包含太阳翼的卫星平台的

温度分布，图 11（b）是略去太阳翼后卫星平台主体

部分的温度分布，由于太阳翼为大柔性部件，且允

许的温度波动范围较大，因此温度分析重点不在太

阳翼。图中西舱板上的 6处工艺孔处材料也予略

去。星箭分离时平台的最低温度发生在太阳翼上，

温度为−87.3 ℃，由于太阳翼表面没有热控多层，且

面向冷空间。

由图 11（b）可知，最高温度发生在服务舱的仪

器板上，温度为 50.8 ℃。由于服务舱的设备大多处

于工作状态，热耗相比其余部分较大，并且部分服

务舱板受太阳翼遮挡不利于热辐射散热。平台本

体的其余外表面温度分布基本相同，最低温度发生

在平台南板上部，温度为−11.9 ℃，由于该部分卫星

表面朝向冷空间。

4.2.2 平台的热变形

在上述通信卫星平台的热分析结果基础上，采

用有限元分析方法，进一步进行平台的热变形分

析，获得的结果如图 12所示。由图可知，卫星平台

的最大变形发生在服务舱仪器板上，这与平台在星

箭分离前的热分布情况相符，在平台的热分析中温

度高处其热变形也大，变形量为 0.506 mm。从图 12
的卫星平台变形图中可以看到服务舱板产生了明

显的翘曲，说明 3D舱板模型的运用不仅反映出舱

板的延展变形，也反映了翘曲变形。

图 10 抛罩时的通信舱板力热综合变形

Fig. 10 Thermo-mechanical deformation of the

communication module plate when the fairing is

being thrown

图 11 星箭分离时刻的平台热分布

Fig. 11 Temperature distribution of the platform at the

moment of the satellite separation from the rocket

图 12 星箭分离时刻的平台热变形

Fig. 12 Thermal deformation of the platform at the

moment of the satellite separation from the rocket
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4.2.3 星箭分离前平台力热综合变形

在通信卫星平台有限元模型上，同时加载卫星

抛罩至星箭分离轨道段的平台热分布和这一主动段

的极限载荷，z向载荷为 3.7 g、y向载荷为 1.0 g，分析

得到卫星抛罩至星箭分离轨道段的卫星平台的力热

综合变形如图 13所示。图中卫星平台最大变形发生

在西板上，变形量为 1.285 mm，主要由于西板的结构

因工艺开孔而变弱。但该变形量不影响卫星结构工

作性能，可以接受。比较星箭分离时的平台热变形

和星箭分离前的平台力热综合变形，两者的变形状

态和最大变形位置完全不同。星箭分离时最大热变

形量占卫星平台力热综合最大变形量的 40%，表明

卫星抛罩至星箭分离轨道段的卫星平台变形主要是

外力作用产生的变形，热变形占比较小。

星箭分离前卫星平台的服务舱板力热综合变

形如图 14所示，最大变形为 0.692 mm，不会危及结

构强度，但相对结构板局部平面度要求来说，需要

引起重视。舱板的翘曲较为明显，舱板面内变形与

垂面变形的分量之比为 8∶9。

星箭分离时卫星平台的通信舱板力热综合变

形如图 15所示，最大变形为 0.895 mm，该变形量不

会危及结构强度，但相对结构板局部平面度要求来

说，需要引起重视。从图 15上半部分易知，其有翘

曲变形的成分。

5 热分析与热试验结果的分析比较
有限元模型星箭分离时热分析的结果和卫星

在转移轨道热平衡工况下的试验结果见表 3。

从表中可知，服务舱板上的分析结果（平均）温

度偏高，通信舱的温度分析结果偏低。由于从抛罩

到星箭分离阶段，服务舱的工作设备多热流密度

大，但服务舱板的散热面部分被太阳翼遮挡，热量

较难辐射到冷空间，温度相比试验结果偏高。通信

舱在星箭分离时处于工作状态的设备较少，分析中

未开主动温控，所以通信舱板的温度偏低。

卫星转移轨道的热平衡试验工况是在卫星处

于正常运行情况下的热试验结果，具有主动热控功

能，太阳翼正常展开。分析中的卫星平台是在发射

中整流罩内温度条件偏高和太阳翼延迟展开的情

况下得出的分析结果。

图 13 星箭分离时刻的平台力热综合变形

Fig. 13 Thermo-mechanical deformation of the platform

at the moment of the satellite separation from

the rocket

图 14 星箭分离时的服务舱板力热综合变形

Fig. 14 Thermo-mechanical deformation of the service

module plate at the moment of the satellite

separation from the rocket

图 15 星箭分离时的通信舱板力热综合变形

Fig. 15 Thermo-mechanical deformation of the

communication module plate at the moment of the

satellite separation from the rocket

表 3 热试验与热分析的温度比较

Tab. 3 Temperature comparison of the thermal test and

thermal analysis

部件

通信舱

+y仪器板

−y仪器板

+y电池板

−y电池板

试验温度/℃
10.3~22.0
2.4~5.5
4.8~11.2

−4.3~−3.1
2.4~5.5

速度误差/℃
9.1
29.3
27.8
9.7
14.4
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6 结束语
从揭示高价值卫星平台潜在风险因素的目的

出发，研究了在较为极端的热边界条件下、卫星发

射工作程序有偏离情况下、卫星平台在力热综合作

用下可能出现的风险诱导因素。研究结果表明，大

型通信卫星平台具有一定的热性能和结构性能保

持能力，平台温度为 50.84~−11.89 ℃，变形量最大

为 1.73 mm。由于主要目的是考察平台的力热性

能，仪器设备单机未建模。本文揭示出一些值得关

注的问题如下：

1）平台的力热载荷变形对于结构板局部平面

度要求有超差的风险。

2）最高温度裕度已经不大。

3）舱板的翘曲在特定情况下较明显。

研究结果也确定性地揭示出如下结论：

1）采用 3D舱板模型能够更全面地反映卫星平

台的结构变形，壳单元不能揭示结构热畸变。

2）从卫星主动段的力热综合分析结果来看，变

形量的主要成分是外力引起的变形，但是随着趋向

主动段结束，外力引起的变形分量在减少，热引起

的变形分量在增加。
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